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要 :直升机 通过 旋翼 产生 升力 并 实现 飞行 操纵 ,旋翼 部 件 一 旦 发 生 失 效 ,将 会 产生 灾难 性 的 后 
而 鸟 撞 是 直升机 低空 飞行 特点 下 的 典型 事故 。 因 此 ,有 必要 关注 直升机 旋翼 的 鸟 撞 动力 学 过 程 


及 其 损伤 失效 行为 。 本 研究 结合 适 航 规章 和 国家 军用 标准 要 求 分 析 了 直升机 旋翼 鸟 撞 的 特点 及 研 

究 意 义 ,综述 了 近年 来 直升机 旋翼 鸟 撞 的 试验 研究 ,分 析 旋 翼 鸟 撞 的 模型 表征 方法 ,总 结 旋翼 鸟 撞 
的 数值 模拟 技术 ,并 介绍 了 旋翼 抗 鸟 撞 优 化 及 鸟 撞 预 防 策略 ,最 后 对 直升机 旋翼 鸟 撞 研 究 的 未 来 发 
) 展 进行 了 展望 ,为 直升机 旋翼 工程 设计 提供 技术 支持 。 
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Research status and advances in bird strike of helicopter rotor 
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YAbstract :Rotor ,a key component of the helicopter ,provides lift and flight control, and failure occurrence 


of which could lead to disastrous accidents. As bird strike is the typical accident for helicopters resulting 


from its low altitude flight ,it is necessary to investigate the dynamic process of bird strike and its damage 


failure behavior. Based on the requirements of airworthiness regulations and national military standards for 


helicopters ,this paper first analyzes the characteristics of bird strike on helicopter rotor and the signifi- 


cance of relevant research. Subsequently ,the investigations on experiments ,model characterization methods 


and numerical simulation technologies of bird strike on helicopter rotor are reviewed and summarized. The 


bird strike resistance optimization methods and prevention strategies of helicopter rotor are also introduced. 


Finally ,the future developments of research onbird strike of helicopter rotor are predicted. This review 


would provide technical supports for engineering design of helicopter rotor. 
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鸟 撞 指 飞行 器 与 鸟 类 相 撞 造 成 的 飞行 事故 , 往 
入 会 导致 部 件 损伤 ,造成 灾难 性 后 果 ,并 引起 重大 经 
济 损失 。 已 知 最 早 造 成 严重 后 果 的 鸟 撞 事故 发 生 于 
1912 年 ,一 只 鸥 鸟 卡 入 一 架 飞机 的 操纵 器 后 ,飞机 
坠 信 海中 ,导致 飞行 员 遇 难 " 。 鸟 撞 直 升 机 的 事故 
也 时 有 发 生 , 在 近年 来 发 生 的 直升机 鸟 撞 中 , 据 统计 
引起 安全 事故 的 超过 50% ,引起 严重 事故 的 超过 
18% ,并 且 随 着 直升机 飞行 速度 的 提高 ,直升机 鸟 撞 
的 危害 也 逐步 增 大 "1 。 目 前 , 鸟 撞 已 被 国际 航空 联 
合 会 定位 为 A 类 空难 唔 , 鸟 撞 也 成 为 直升机 设计 中 
必须 考虑 的 重要 内 容 。 

针对 直升机 鸟 撞 , 美国 联邦 航空 局 和 中 国民 用 
航空 局 均 已 发 布 了 相关 规定 。 适 航 规章 FAR 
5 条 及 CCAR 29. 631 中 要 求 : “旋翼 航空 避 必 
须 设计 成 ,在 直到 2 440 m(8 000 fp) ,速度 等 于 Te 或 
愉 @k 较 小 者 ) 时 ,受到 1.0 kg(2.2 由 ) 的 鸟 撞 后 能 
E 缀 安全 飞行 和 着 陆 。 必 须 用 试验 或 在 对 有 充分 代 
秩 的 相似 设计 结构 上 进行 的 试验 的 基础 上 的 分 析 
求 艇 明 符合 性 ”咨询 通告 FAR-AC 29. 631 中 进 一 
紫 组 出 了 直升机 鸟 撞 中 值得 特别 关注 的 部 件 , 即 主 
旋 妓 和 尾 桨 以 及 暴露 在 外 的 飞行 控制 系统 。 此 外 ， 
位 直升机 强度 规范 GJB 720. 1A 中 也 规定 直升机 
要 有 一 定 的 抗 乌 撞 能 力 ,并 说 明了 可 开展 尾 桨 载 
小 莹 杆 等 典型 旋翼 部 件 的 鸟 撞 试 验 以 评估 和 验证 族 
翼 龟 撞 损 伤 情况 。 可 见 ,包括 主 旋 沉 和 尾 冯 在 内 的 
站 开机 旋 辟 抗 鸟 撞 设 计 , 是 国内 外 适 航 规章 和 国家 
军 中 标准 的 重要 内 容 。 
- 忆 旋 既 作 为 直升机 最 关键 .最 重要 的 部 件 ,是 全 机 
唯 包产 生 升 力 并 实现 飞行 操纵 的 系统 ,是 直升机 设 
计 水 平 的 集中 体现 。 直 升 机 旋 权 系统 主要 由 桨 靓 、 
桨 叶 和 自动 倾斜 器 等 部 件 组 成 (如 图 1 所 示 ) ,经 历 
了 金属 贸 接 式 桨 融和 钢 木 混合 桨 叶 , 到 星 型 柔性 桨 
载 和 金属 浆 叶 ,逐步 发 展 到 目前 常用 的 球 柔 性 桨 载 
组 合 复合 材料 桨 叶 的 结构 形式 ,旋翼 技术 的 进步 是 
直升机 更 新 换代 的 重要 标志 25 。 与 固定 翼 飞 机 或 
直升机 机 体 部 件 不 同 ,旋翼 部 件 基本 为 单 路 传 力 结 
构 , 系 统 宛 余 低 ,一旦 发 生 失 效 ,将 会 引起 直升机 强 
烈 振 动 乃至 操纵 功能 丧失 ,产生 灾难 性 的 后 果 。 

鸟 撞 通常 发 生 在 600 m 以 下 空域 ,而 低空 飞行 
是 直升机 的 显著 使 用 特点 ,因此 直升机 发 生 鸟 撞 的 
概率 很 大 “1。 与 固定 缕 飞 机 相 比 ,虽然 直升机 飞行 
速度 较 低 ,但 直升机 具有 独特 的 高 速 转动 的 旋翼 系 
统 ,直升机 主 旋 翼 的 转速 通常 为 200 ~ 400 rad/min， 
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而 尾 桨 转速 更 高 "| 。 因 此 , 当 直 升 机 旋翼 部 件 ( 如 桨 
叶 、 主 桨 变 距 拉杆 和 尾 桨 慌 小 拉杆 等 ) 发 生 马 撞 时 ， 
撞击 的 相对 速度 大 , 极 可 能 导致 结构 失效 ,直接 威胁 
直升机 飞行 安全 。 


自动 倾斜 器 


到 1 直升机 旋 波 系统 组 成 
Fig.1 System composition of helicopter rotor 

目前 , 旋 中 浆 融 通常 由 高 强 金 属 材 料 制 成 ,结构 
尺寸 大 、 加 工 工艺 复杂 ,制造 缺陷 难以 避免 ;而 桨 叶 
通常 由 玻璃 布 碳 布 及 填充 材料 等 组 合成 型 ,制造 难 
度 大 ,在 尺寸 变化 剧烈 的 区 域 容易 出 现 材 料 和 工艺 
缺陷 ”。 当 旋 恤 部件 遭受 鸟 撞 时 ,结构 表面 及 内 部 
缺陷 处 会 出 现 损 伤 , 缺 陷 容 限 性 能 下 降 , 影 响 部 件 的 
仿 修 维护 ;同时 , 鸟 撞 可 能 引起 旋 波 转动 的 不 平衡 ， 
对 旋 既 振动 和 载荷 水 平 以 及 部 件 使 用 寿命 造成 不 利 
影响 。 

本 研究 针对 直升机 旋 嗓 鸟 撞 问 题 ,综述 了 试验 
测试 ,模型 表征 和 数值 模拟 等 方面 的 相关 研究 ,总 结 
了 目前 抗 鸟 撞 优化 及 鸟 撞 预防 策略 ,最 后 对 直升机 
旋 波 乌 撞 研究 的 后 续 发 展 进行 展望 。 


1 直升机 旋翼 乌 撞 试验 研究 


1.1 直升机 旋 栅 鸟 撞 试 验方 法 


直升机 旋光 结构 为 旋转 部 件 ,不 同 于 非 旋 转 部 
件 和 固定 四 飞 机 结构 , 旋 驾 结构 承受 的 载 科 更 为 严 
酶 复杂 , 乌 撞 试验 中 需要 模拟 旋转 状态 下 结构 的 承 
载 形 式 进 行 测 试 。 对 于 旋 波 结构 ,目前 常 在 试验 件 
预先 加 载 集中 载 集 ,采用 集中 载 丛 作用 下 的 静态 乌 
撞 蔡 代 旋 转 状态 乌 撞 的 方法 开展 鸟 撞 测试 。 在 旋 波 
桨 叶 鸟 撞 试 验 设 计 中 ,考虑 乌 撞 载 集 远 大 于 气动 载 
荷 而 忽略 了 浆 叶 的 气动 力 ;选取 典型 飞行 工 况 下 桨 
叶 的 离心 力 ,以 模拟 旋转 状态 下 桨 叶 刚度 的 提高 ” ， 
图 2 示 出 了 浆 叶 马 撞 试 验 的 加 载 情况 。 对 于 主 奖 变 
距 拉杆 ,旋转 状态 下 承受 旋 壳 操纵 载荷 ” ,选取 飞行 
谱 中 最 危险 工 况 进行 加 载 ( 如 图 3 所 示 ) ,并 开展 乌 
撞 试验 测试 。 
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为 实现 图 2 和 图 3 中 直升机 旋 中 结构 的 鸟 撞 试 
验 加 载 , 需 结合 部 件 太 十 设计 专用 的 夹 持 装置 , 除 此 
之 外 , 旋 辟 结构 的 鸟 撞 试 验 装置 与 非 旋 转 部 件 和 固 
定 效 飞机 结构 基本 相同 。 图 4 和 图 5 示 出 了 直升机 
旋 骂 桨 叶 与 驾驶 舱 的 鸟 撞 试验 装置 , 除 图 4 的 桨 叶 
马 撞 测试 中 设计 了 加 载 夹 持 装置 外 , 两 者 的 乌 撞 试 
验 装 置 均 包含 空气 释放 器 ` 炮 管 、 高 速 摄像 机 ` 测 速 
装置 试验 件 以 及 应 变 以 及 位 移 测量 装置 。 


图 2 ”直升机 旋翼 奖 叶 鸟 撞 试 验 加 载 示意 
Fig.2 Sketch of helicopter rotor blade loading 


T™ 5 
> during bird impact testi21 
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图 3 主 桨 变 距 拉 杆 鸟 撞 试验 加 载 示意 ”” 
CNr ig.3 Sketch of main rotor pitch control rod loading 


© during bird impact test 
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6. 空 气 释放 器 ; 7. 鸟 弹 衬 过 ;8. 鸟 弹 ; 9. 炮 管 ，10. 鸟 弹 衬 壳 
止 动 装置 ，11. 挡 气 屏 ，12. 高 速 摄像 ，13. 测 速 装置 ，14. 温 度 
控制 装置 ，15. 桨 叶 及 加 载 夹 持 装置 ，16. 应 变 、 位 移 及 撞击 载荷 
测量 装置 ;17. 防 护 屏 ; 18. 试验 台 


图 4 直升机 旋翼 桨 叶 鸟 撞 试 验 装置 ”， 
Fig.4 Bird impact facility of helicopter rotor bladel21 


2 
CE 1 泄气 阔 ，2. 空 气压 缩 机 ; 3. 储 气 铅 ; 4. 压 力 表 ; 5. 安 全 阀 ; 
四 综 


高 速 摄像 机 应 变 和 位 移 测试 装置 


空气 燃 驾驶 舱 试 验 件 
[| 
刚性 墙 


测速 仪 


图 5 直升机 驾驶 舱 鸟 撞 试 验 装置 ” 
Fig.5 Bird impact facility of helicopter cockpit'® 
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1.2 直升机 旋 算 全 尺寸 级 鸟 撞 试验 


与 固定 沟 飞 机 相 比 ,直升机 的 鸟 撞 研究 起 步 较 
晚 , 针 对 直升机 旋 避 的 鸟 撞 试 验 更 鲜 有 报道 ,目前 主 
要 是 进行 全 尺寸 级 鸟 撞 试验 ,通过 试验 验证 的 方式 
表明 结构 抗 鸟 撞 能 力 的 符合 性 。 直 升 机 旋光 全 尺寸 
级 鸟 撞 试验 研究 集中 于 旋 缀 桨 叶 及 主 奖 变 距 拉 杆 。 
林 长 亮 等 ”采用 离心 力作 用 下 的 静态 鸟 撞 替 代 旋 转 
鸟 撞 的 方法 进行 旋涡 奖 叶 鸟 撞 试 验 ,测试 的 位 移 . 撞 
击 载荷 和 应 变 结果 表明 了 试验 方法 的 有 效 性 ,为 直 
升 机 旋 避 部 件 的 乌 撞 试验 验证 提供 依据 。 潘 春 蛟 
等 ”采用 真实 主 浆 变 距 拉 杆 进行 了 严酷 飞行 工 况 下 
的 鸟 撞 试验 (如 图 6 所 示 ) , 马 弹 重 1. 0 kg, 鸟 撞 速 度 
367 km/h ,探究 鸟 撞 后 的 结构 变形 及 鸟 撞 损 伤 的 影 
响 ;在 此 基础 上 ,按照 适 航 要 求 分 析 了 直升机 鸟 撞 至 
着 陆 的 飞行 状态 .载荷 及 频次 ,制定 鸟 撞 后 寿命 和 强 
度 试 验 载荷 ,并 开展 试验 ,测试 结束 后 主 奖 变 距 拉杆 
未 破坏 ,表明 结构 具备 乌拉 后 损伤 容 限 的 能 力 ,满足 
马 撞 后 安全 飞行 及 着 陆 的 要 求 。 


图 6 ， 主 浆 变 距 拉杆 鸟 撞 试 验 吕 


Fig.6 Bird impact test of main rotor pitch control rod'"! 


1.3 材料 级 和 典型 结构 级 鸟 撞 试 验 


与 航空 复合 材料 结构 强度 的 “积木 式 ” 验证 体 
系 相似 ,航空 结构 鸟 撞 也 通常 从 材料 级 、 典 型 结构 级 
和 全 尺寸 级 ,分 层级 进行 鸟 撞 测试 。 一 些 学 者 在 材 
料 级 和 典型 结构 级 乌 撞 试验 方面 进行 了 研究 ,获得 
的 试验 数据 为 结构 抗 马 撞 能 力 分 析 以 及 全 斥 二 级 试 
验 验 证 奠定 基础 。 材 料 级 方面, 刘 军 等 ”中 对 厚度 
为 10 mm 和 14 mm 的 LY12 铝 合 金 和 厚度 为 4.5 mm 
和 8.0 mm 的 45# 钢 开展 鸟 撞 试验 , 鸟 体质 量 分 别 为 
1.8 kg 和 3.6 kg, 鸟 体 撞击 速度 分 别 为 70 m/s、 
120 m/s 和 170 m/s, 试 验 过 程 中 采集 试 样 的 位 移 、 应 
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变 和 支 反 力 , 试 验 结果 表明 : 鸟 撞 是 发 生 在 毫秒 级 的 
冲击 动力 学 行为 ,整个 撞击 过 程 约 2 ~ 4 ms; 平 板 表 
面 的 最 大 位 移 与 平板 厚度 比值 为 7.9, 说 明 平板 大 
变形 引起 的 几何 非 线性 不 可 忽略 。 刘 富 等 "采用 
分 离 式 霍 普 金 斯 扭 杆 ( SHTB ) 进行 2024-T3 钻 合金 
准 静 态 和 高 应 变 率 拉 伸 试验 ,获得 了 材料 在 不 同 应 
变 率 下 的 应 力 -应 变 曲线 ,结果 表明 2024-T3 铝 合金 
表现 出 应 变 强化 效应 ,高 应 变 率 下 材料 的 届 服 强度 
较 准 静态 明显 提升 。 贾 林 等 "采用 长 228 mm、 直 
径 114 mm 的 明胶 鸟 弹 ,开展 航空 TC4 铁合金 板 的 
鸟 撞 试 验 ,将 钛 合金 板 通 过 均 布 螺栓 固定 于 工装 上 ， 
利用 两 台 高 速 摄影 机 解析 TC4 钛 合金 板 的 三 维 变 
形 ,试验 结果 表明 :1.6 mm 厚 的 TC4 钛 合金 板 在 
138 站 g 鸟 体 撞击 下 的 临界 破坏 速度 为 167 m/s ,撞击 
电力 合金 材料 未 破坏 ,而 夹具 螺栓 发 生 剪 切 破坏 。 
0 在 典型 结构 级 乌 撞 试验 研究 方面 , 石 霄 鹏 等 
对 而 型 复合 材料 夹 芯 板 进行 乌 撞 试验 测试 , 鸟 体 由 
1@3ks 活 鸡 代替 ,撞击 速度 154 m/s, 测 试 结果 说 明 
复 谷 材 料 夹 芯 板 满足 适 航 规章 中 的 鸟 撞 安 全 性 要 
求 本 陈 静 "对 4 种 常用 复合 材料 夹层 进行 不 同 速 
度 身 撞 试 验 ,发 现 ;在 低 鸟 撞 速 度 下 ,玻璃 布 夹层 比 
磁 硕 的 抗 鸟 撞 能 力 强 ;相同 铺 层 的 高 温 碳 布 夹层 结 
梅 较 中 温 碳 布 的 抗 鸟 撞 能 力 更 弱 。 陈 更 等 '” 进行 
了 明胶 乌 弹 撞击 复合 材料 夹 世 板 的 试验 , 夹 世 板 铺 
层 遍 式 为 [0/45/ - 45/eore/0] , 鸟 弹 通过 空气 炮 发 
射 5 末 用 三 维 散 斑 测量 面板 中 心 点 位 移 ,每 种 工 况 重 
复 丰 次 ,试验 结果 显示 复合 材料 夹 芯 板 出 现 全 局 弯 
曲 嘱 局 部 变形 两 种 失效 形式 ,其 中 : 接 击 能 量 为 256 J 
和 400 J ,夹层 为 5 mm 的 夹 芯 板 发 生 全 局 弯曲 变形 ; 
撞击 能 量 为 676 了 夹层 为 5 mm 的 夹 芯 板 以 及 撞击 
能 量 为 400 J .395.5J 和 423.2J 夹 层 为 10 mm 的 夹 
芯 板 发 生 局 部 变形 。 进 一 步 研究 了 复合 材料 夹 芯 板 
乌 撞 后 的 损伤 形 貌 ,发 现 夹 芯 板 出 现 层 间 分 层 、 脱 
粘 .基体 开裂 和 纤维 断裂 的 损伤 形式 ,损伤 程度 随 撞 
击 速度 的 增加 而 增 大 。 

然而 , 受 限 于 直升机 旋 避 鸟 撞 的 研究 现状 ,尚未 
见 到 直升机 旋翼 的 材料 级 和 典型 结构 级 乌 撞 试验 相 
关 报 道 。 对 此 ,可 以 充分 借鉴 其 他 航空 结构 的 材料 
级 和 典型 结构 级 鸟 撞 试验 研究 成 果 , 在 此 基础 上 考 
虑 旋翼 的 材料 及 尺寸 特性 ,设计 一 定 的 试验 进行 对 
比 和 补充 ,以 获得 系统 的 鸟 撞 试验 数据 ,构建 针对 国 
内 直升机 旋 派 的 鸟 撞 试验 体系 。 
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2 乌 体 模型 及 鸟 撞 损 伤 失效 模型 表征 
方法 研究 


2.1 鸟 体 模型 表征 方法 及 在 直升机 旋 辟 鸟 撞 中 的 
适用 性 分 析 


鸟 撞 研究 的 难点 之 一 在 于 鸟 体 模型 的 表征 ,一 
些 学 者 对 鸟 体 的 几何 模型 和 材料 模型 表征 方法 开展 
研究 。 鸟 体 的 几何 模型 表征 方面 ,目前 尚 无 标准 的 
鸟 体 几何 形状 ,通常 选取 圆柱 体 、 带 半球 末端 圆柱 
体 、 椭 球 和 球体 (如 图 7 所 示 ) 以 反映 真实 鸟 体 躯干 
的 主要 形状 。 张 大 海 等 ”建立 了 真实 帆 背 潜 鸭 
的 鸟 体 几 何 模型 ,模型 由 椭 球 状 躯干 ` 细 长 颈 ,翅膀 、 
头 部 及 附属 结构 组 成 (如 图 8 所 示 ) ,长 为 290 mm、 
昼 展 为 450 mm 质量 为 1.5 kg, 分 析 真实 鸟 体 从 头 、 
尾 、 痉 和 腹部 的 不 同方 向 撞击 ,并 与 带 半 球 末端 圆柱 
体 和 椭 球 形状 鸟 体 撞击 进行 比较 ,发 现 :真实 鸟 体 从 
尾部 撞击 与 带 半球 末端 圆柱 体 的 分 析 结 果 较 为 吻 
合 ,而 腹部 撞击 与 椭 球 较为 吻合 ;腹部 撞击 的 持续 时 
间 最 短 ,危害 最 大 。 林 长 亮 等 ”采用 圆柱 体 模型 表 
征 鸟 体 几何 形状 ,模型 质量 为 1.0 kg。Abdul 等 
采用 4 种 常用 形状 (圆柱 体 . 带 半球 末端 圆柱 体 、 椭 
球 和 球体 ) 的 鸟 体 几何 模型 进行 鸟 撞 仿真 ,各 鸟 体 几 
何 模型 的 长 径 比 均 为 2: 1 ,质量 为 1.8 kg, 分 析 表 明 
人 带 半球 末端 圆柱 体 鸟 体 的 乌 撞 仿真 结果 最 接近 试验 
结果 。 较 多 的 文献 采用 带 半 球 末 端 圆 柱 体 模型 表征 
鸟 体 形状 ”” ,分 析 结 果 与 试验 数据 吻合 良好 ,验证 


了 模型 的 有 效 性 。 


圆柱 体 带 半 球 末 端 圆柱 体 


CC () 
顶 球 球体 


图 7 替代 鸟 体 几 何 形状 09 
Fig.7 Different geometries of substitute bird impactor 
鸟 体 由 非 均 质 材料 组 成 ,包含 羽毛 .肌肉 和 骨骼 
等 ,水 分 含量 很 高 ” 。 在 鸟 体 的 材料 模型 表征 方法 
方面 , 林 长 亮 等 “发 现 鸟 撞 过 程 中 鸟 体 迅 速 减速 产 
生 的 应 力 远大 于 其 届 服 强度 , 鸟 体 呈 现 流体 特性 , 采 


[16] 
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用 理想 流体 模型 表征 鸟 体 ,密度 为 930 kg/m’, 模 量 
为 2200 MPa ,计算 的 乌 撞 铝板 位 移 时 间 历 程 与 试验 
吻合 良好 ,验证 了 鸟 体 材料 模型 的 有 效 性 。 张 大 海 
等 !” 1 研究 表 明 当 撞击 速度 大 于 100 m/s 时 , 鸟 体力 
学 特性 的 不 均匀 性 和 不 相似 性 可 以 忽略 , 鸟 体 可 视 
为 均匀 流体 撞击 靶 体 ,可 采用 弹 塑 性 本 构 及 流体 本 
构 的 近似 方法 进行 分 析 。Hu 等 5 和 陈 召 涛 等 5 采 
用 弹 塑 性 水 动力 模型 表征 鸟 体 材 料 , 在 86. 1 m/s 冲 
击 速度 下 的 有 效应 力 可 表示 为 
0,=00+E,* e, (1) 

式 中 :0o, 和 oo 分 别 为 有 效应 力 和 初始 届 服 应 力 ;E， 
和 z, 分别 为 塑性 硬化 模 量 和 有 效 塑性 应 变 。 

刘 军 等 发现 当 撞击 速度 较 低 ( 约 70 m/s) 
时 , 岛 体 碎 成 块 状 ,存在 大 块 骨头 和 肉 块 , 鸟 体 材料 
应 柔 用 带 失 效 模式 的 弹 塑 性 模型 进行 表征 ; 当 撞 击 
120 m/s 时 ,撞击 后 鸟 体 碎片 很 小 , 鸟 体 材 
料 赔 采用 介 于 固体 和 流体 的 混合 模型 进行 表征 ; 当 
撞 虱 速度 较 高 ( 约 170 m/s) 时 , 鸟 体 碎 成 细小 骨头 
种 内 沫 ,表现 出 流体 特征 ,应 采用 流体 状态 模型 表征 
每 卫 材 料 。 


图 8 ” 帆 背 潜 鸭 鸟 体 几何 模型 1" 
Fig.8 Geometric model of canvas back''” 

为 获取 乌 体 的 模型 参数 ,通常 采用 试 竣 或 试验 
测试 , 试 趴 法 的 计算 效率 低 ,准确 性 较 差 ; 而 试验 测 
试 虽然 准确 性 较 高 ,但 测试 成 本 高 .周期 长 。 为 此 ， 
近年 来 逐渐 发 展 出 基于 参数 识别 的 鸟 体 模 型 参数 优 
化 反 演 方法 ,与 试 次 和 试验 的 方法 相 比 ,具有 较 高 的 
计算 效率 和 精度 。 王 富生 等 ' 站 通过 优化 方法 实现 
鸟 体 材料 模型 参数 的 自动 反 演 ,优化 目标 为 结构 位 
移 ,应变 响 应 及 撞击 力 计算 结果 与 试验 的 相对 误差 
平方 和 最 小 ,该 方法 的 准确 性 和 可 靠 性 通过 鸟 撞 钻 
板 试验 进行 了 验证 。 刘 军 等 所 借助 iSIGHT 软件 发 
展 了 鸟 体 模型 参数 的 优化 反 演 方法 ,并 通过 鸟 撞 平 
板 试验 验证 了 方法 的 有 效 性 ,采用 该 方法 反 演 了 3 


人 人 作 


ChinaXiv 合 作 期 刊 第 39 郑 


种 鸟 体 的 材料 模型 参数 ,获得 了 适用 于 不 同 撞击 速 
度 的 鸟 体 模型 。 白 金 泽 等 ”基于 神经 网 络 方法 构 
造 了 小 波动 态 延 时 反馈 模型 ,可 高 精度 地 反 演 鸟 撞 
过 程 中 的 载荷 -时 间 历 程 ,进一步 经 过 适当 训练 ,能 
反 演 获得 鸟 撞 的 模型 参数 ,优化 计算 效率 高 , 抗 干扰 
能 力 强 。 

在 上 述 研究 的 基础 上 ,结合 直升机 旋 吕 特点 ,对 
鸟 体 模型 表征 方法 在 直升机 旋 波 鸟 撞 中 的 适用 性 进 
行 分 析 。 研 究 表明 ,图 7 的 4 种 鸟 体 几何 模型 中 带 
半球 末端 圆柱 体 模 型 应 用 最 广泛 ,这 是 由 于 带 半 球 
末端 圆柱 体 的 鸟 体 几何 模型 简单 有 效 , 且 具有 良好 
的 预测 精度 ,因此 ,在 直升机 旋 波 鸟 撞 分 析 中 ,也 可 
优先 采用 带 半 球 末 端 圆柱 体 模型 对 鸟 体形 状 进行 表 
征 。 为 了 确定 直升机 旋 波 鸟 撞 中 鸟 体 的 材料 模型 ， 
需要 考虑 直升机 的 飞行 速度 及 旋 淖 部 件 的 转动 速 
度 , 以 绑 得 旋 波 不 同 部 件 发 生 乌 撞 时 高 速 转动 引起 
的 相对 速度 。 依 据 直升机 的 一 般 限 制 , 直升机 服役 
下 的 不 可 超越 速度 约 为 90 m/s; 以 典型 旋翼 结构 为 
例 , 主 桨 变 距 拉杆 的 转动 速度 约 12 m/s , 主 桨 叶 中 段 
及 尖端 的 转动 速度 超过 200 m/s ,而 尾 桨 结构 的 转动 
速度 则 更 高 ”。 从 而 ,对 于 主 桨 变 距 拉杆 ,发 生 鸟 撞 
的 相对 速度 约 为 102 m/s, 按 照 文 献 19-10,17] 的 研 
究 结果 ,应 采用 弹 塑性 模型 表征 鸟 体 材料 ; 而 对 于 主 
桨 叶 和 尾 浆 结构 , 马 撞 的 相对 速度 超过 290 m/s, 应 
采用 流体 状态 模型 表征 乌 体 材料 。 


2.2 乌 撞 损伤 失效 模型 表征 方法 及 在 直升机 旋 栅 
中 的 适用 性 分 析 


鸟 撞 理 论 研 究 的 另 一 部 分 重要 内 容 是 对 于 乌 撞 
损伤 失效 模型 的 研究 ,按照 承受 乌 撞 的 结构 材料 划 
分 ,可 分 为 金属 和 复合 材料 结构 的 乌 撞 损伤 失效 模 
型 表征 方法 。 对 于 金属 结构 ,党 采用 Johnson-Cook 
模型 表征 鸟 接 过 程 中 的 损伤 行为 , 刘 富 等 '" 采用 
Johnson-Cook 模型 表征 2024-T3 铝 合 金 材 料 的 硬化 
效应 和 应 变 率 强 化 效应 ,该 模型 未 能 考虑 金属 鸟 撞 
中 的 温度 软化 效应 ,后 续 可 借助 高 速 拉 伸 试验 机 测 
试 中 等 应 变 率 下 的 应 力 -应 变 曲线 ,进一步 完善 表征 
模型 。 陈 召 涛 等 .采用 Johnson-Cook 模型 表征 飞 
机 疲 面 前 梁 铝 合金 材料 的 乌 撞 损伤 行为 ,模型 能 
映 高 应 变 率 、 大 应 变 下 金属 材料 的 力学 行为 ,另外 还 
根据 试验 测试 及 设计 经 验 总 结 出 乌 撞 穿 透 速度 的 表 
示 方 法 为 

V, =56.7 x6 . MY . (sing) -于 « exer (2) 
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式 中 ;人 为 鸟 撞 穿 透 速度 ,单位 m/s;0 为 人 射 角 ;r 
和 6 分 别 为 前 缘 半 径 和 蒙 皮 厚度 ,单位 mm;M 为 鸟 
体质 量 , 单 位 kg, 以 此 作为 铝 合 金波 面前 梁 遭 受 乌 
撞 的 穿 透 失 效 判 据 。 

对 于 复合 材料 结构 ,常用 的 鸟 撞 损 伤 失效 表征 
模型 有 Tsai-Hill Tsai-Wu 和 Hashin 模型 ,一 些 学 者 
在 这 方面 进行 了 研究 。Hu 等 中 采用 Tsai-Hill 失效 
模型 表征 G827/5224 和 G803/5224 复合 材料 的 鸟 撞 
失效 行为 ,Tsai-Hill 模型 为 
| (3 ) 

Xx Xx Y¥ 4 

式 中 :ou oz 和 op 分 别 为 单 层 复合 材料 的 纵向 应 
力 、 横 向 应 力 及 剪 切 应 力 ;X、Y 和 5 分 别 为 单 层 复合 
材料 的 纵向 强度 、 横 向 强度 及 剪 切 强度 。 

~ 塑性 功 表示 结构 发 生 局 部 失 稳 后 能 继续 承载 的 
能 为, 王 影 等 “研究 发 现 塑性 功 是 鸟 撞 中 结构 破坏 
的 影响 因素 ,考虑 该 因素 ,在 Tsai-Wu 失效 模型 中 引 
六 更 性 修正 , 即 


py 2 2 2 
P= oi +how +hion +Fyoy 十 人 Il 十 


raPoonon<(1+b. W). (1+e' lh] (4) 


( 20 

式 中 :FF 、Fi、Fw 、Fu 和 局 ,为 材料 特性 参数 ;WW. 
大 防 /W 5,W, 和 WW 分 别 为 材料 塑性 功 及 参考 塑性 
项 二 和 5 分 别 为 应 变 率 和 参考 应 变 率 ;b n 和 < 分 
别 为 塑性 功 硬化 系数 .硬化 指数 以 及 应 变 率 系数 , 根 
据 信 (4) 计 算 的 复合 材料 结构 最 大 变形 及 破坏 位 置 
与 虐 验 吻合 良好 。 

-三 杜 龙 2 和 Kim 等 ”下 采 用 Hashin 失效 模型 表 
征 便 合 材料 结构 乌 撞 失 效 , 模 型 表示 为 


(eg ap)” 
la a 
O27 | yc 1| + O12 | <0 
园 园 下 (JS 9 
2 2 
(| | = 二 ol 0 
T L 
pe 
|e =1 oi <0 
C 
(5) 


式 中 :Xi 和 XXX. 分别 为 单 层 板 的 纵向 拉 伸 和 压缩 强 
度 ; 六 和 丈 分 别 为 横向 拉 伸 和 压缩 强度 ;S. 和 Sr 分 
别 为 纵向 和 横向 剪 切 强度 ;a 为 拉 剪 耦合 系数 ,此 处 
取 值 为 1, 模型 能 表征 各 向 异性 复合 材料 鸟 撞 中 不 
同 的 失效 模式 ,其 有 效 性 通过 试验 结果 进行 了 验证 。 
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针对 直升机 旋 辟 ,同样 按照 金属 和 复合 材料 划 
分 ,分 析 旋 经 结构 乌 撞 中 适用 的 损伤 失效 模型 。 直 
升 机 旋 必 常用 的 金属 材料 包括 钛 合金 合金 钢 以 及 
高 强 铝 合金 等 ,根据 上 述 研究 结果 ,可 采用 目前 常用 
的 Johnson-Cook 模型 对 乌 撞 损伤 进行 表征 。 复 合 材 
料 方面 ,文献 [6,8 ,22 ,27-28 ] 的 研究 表明 ,Tsai-Hill 
和 Tsai-Wu 失效 模型 的 鸟 撞 损伤 分 析 结 果 具 有 较 好 
的 预测 精度 ,但 难以 表征 各 向 异性 复合 材料 马 撞 中 
不 同 的 失效 模式 , 且 Tsai-Wu 失效 模型 的 待定 参数 
多 ,限制 了 实际 应 用 ;而 Hashin 失效 模型 考虑 了 复 
合 材料 的 基体 拉 伸 、 基 体 压缩 .纤维 拉 伸 和 纤维 压缩 
等 失效 模式 ,应 用 广泛 且 竺 定 参数 简单 。 因 此 ,对 于 
直升机 旋 加 常用 的 碳纤维 和 玻璃 纤维 增强 单 向 带 及 
编织 复合 材料 ,采用 Hashin 失效 模型 对 其 鸟 撞 过 程 
中 的 损伤 行为 进行 表征 更 为 适合 。 


3 直升机 旋翼 乌 撞 数值 模拟 研究 


3.1 直升机 旋翼 鸟 撞 数 值 模拟 方法 


由 于 鸟 撞 试验 成 本 高 昂 且 试验 装置 复杂 ,试验 
结合 数值 模拟 已 成 为 乌 撞 研究 的 主要 方式 。 广 泛 应 
用 于 鸟 撞 数值 模拟 的 分 析 工 具 主 要 有 ABAQUS、 
MSC. DYTRAN 和 ANSYS/LS-DYNA 等 商业 软件 , 软 
件 具 有 丰富 的 材料 模型 .单元 类 型 及 数值 计算 方法 ， 
接触 分 析 能 力也 较为 强大 。 

研究 表明 , 鸟 撞 数 值 模拟 的 常用 方法 包括 光滑 
粒子 流体 动力 学 (SPH ) 法 、 拉 格 朗 日 (Lagrange) 法 、 
欧 拉 (Eular) 法 以 及 拉 格 朗 日 - 欧 拉 (ALE ) 耦合 
法 。SPH 法 鸟 撞 数 值 模拟 中 鸟 体 无 需 划分 网 格 
单元 ,而 以 一 定 质量 和 半径 的 离散 粒子 群 替 代 , 粒 子 
间 的 相互 作用 与 粒子 光滑 长 度 及 计算 核 函 数 相关 ， 
但 SPH 法 对 离散 粒子 的 密度 及 均匀 性 要 求 高 ,边界 
条 件 的 定义 较为 困难 ,并 且 当 粒子 穿 透 边 界 时 计算 
精度 降低 ” 。Lagrange 法 的 主要 优点 在 于 能 较 精 
确 地 描述 结构 边界 运动 ,但 在 处 理 鸟 撞 大 变形 问题 
时 ,由 于 算法 本 身 限 制 ,会 出 现 严重 的 网 格 畸 变 。 采 
用 Euler 法 可 以 解决 网 格 畸 变 问 题 ,使 用 Euler 单元 
划分 的 网 格 在 数值 模拟 中 始终 保持 其 初始 节点 位 置 
不 变 , 而 材料 在 单元 内 流动 ,可 以 模拟 鸟 体 严重 变 
形 ,但 描述 边界 接触 欠 佳 。 近 年 来 发 展 的 ALE 耦合 
法 将 拉 格 朗 日 和 欧 拉 算法 相 结合 ,材料 在 欧 拉 网 格 
中 移动 的 同时 欧 拉 网 格 节 点 也 在 运动 ,从 而 欧 拉 网 
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格 的 位 置 和 形状 不 断 调整 ,ALE 耦合 法 能 同时 处 理 
网 格 畸 变 和 接触 滑 移 的 复杂 问题 ”1 ,在 鸟 撞 接触 
大 变形 的 数值 模拟 方面 具有 较 大 优势 。 

为 验证 ALE 耦合 法 在 鸟 撞 数 值 模拟 中 的 优势 ， 
Riccio 等 5 分 别 采 用 Lagrange .SPH 和 ALE 耦合 法 
进行 鸟 撞 数 值 模拟 ,在 相同 的 鸟 体 质量 . 鸟 撞 速 度 及 
边界 条 件 下 进行 比较 ,结果 表明 :ALE 耦合 法 的 计算 
精度 最 高 ,这 是 由 于 ALE 耦合 法 消除 了 Lagrange 法 
的 网 格 畸 变 , 兼 具 Eular 和 Lagrange 方法 的 优势 ,并 
且 较 SPH 方法 对 于 乌 撞 接触 的 模拟 更 为 准确 。 针 
对 直升机 旋翼 的 乌 撞 数值 模拟 方法 , 温 海 涛 等 采 
用 ALE 耦合 法 建立 了 直升机 主 桨 叶 的 鸟 撞 数 值 模 
型 (如 图 9 所 示 ) ,模型 在 拉 格 朗 日 网 格 表面 定义 一 
层 者 合 面 ,以 传递 欧 拉 与 拉 格 朗 日 网 格 间 的 相互 作 
用 为 ,耦合 面 同时 可 作为 欧 拉 网 格 的 流 场 边界 而 在 
人 可 见 , 由 于 ALE 耦合 法 在 鸟 撞 数 

拟 中 的 理论 优势 ,该 方法 已 成 为 直升机 旋翼 鸟 
播 模拟 的 常用 方法 。 
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图 9 直升机 旋翼 桨 叶 乌 撞 数值 模拟 吕 1 


Fig.9 ”Numerical simulations of bird impact 
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rT 直升机 旋 要 鸟 撞 模 拟 及 鸟 撞 后 安全 性 分 析 


基于 ALE 等 马 撞 数值 模拟 方法 ,国内 外 一 些 学 
者 对 直升机 旋 副 的 鸟 撞 过 程 及 动态 响应 进行 模拟 分 
析 。 某 直升机 旋 中 由 桨 叶 和 星 型 柔性 桨 载 组 成 , 系 
统 在 摆 振 方向 上 有 阻尼 ,在 挥舞 方向 上 有 柔性 , 温 海 
涛 等 ”根据 该 结构 特点 将 旋翼 等 效 为 在 铵 接 处 有 
弹性 约束 的 匀 接 式 结构 ,采用 弹簧 元 模拟 桨 叶 的 边 
界 条 件 , 取 挥舞 方向 的 弹性 系数 为 241 375 Nm/rad、 
摆 振 方向 弹性 系数 为 602 409 Nm/rad, 采 用 ALE 耦 
合法 模拟 桨 叶 马 撞 , 计算 表明 : 马 撞 中 最 大 应 力 为 
199 MPa ,小 于 结构 屈服 极限 ; 奖 叶 根 部 的 C 形 大 梁 
承受 了 主要 的 鸟 撞 载 苟 ,从 而 提高 桨 叶 的 鸟 撞 安 全 
性 。 林 长 亮 等 ”在 直升机 桨 叶 模 型 上 施加 预 应 力 场 
以 模拟 桨 叶 旋 转 中 承受 的 离心 力 ,并 采用 ALE 耦合 
法 进行 桨 叶 鸟 撞 模 拟 , 计 算 鸟 体 以 198 m/s 速度 水 
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平 撞击 桨 叶 尖 上段 前 缘 过 程 ,位 移 撞击 力 及 应 变 计算 
结果 与 试验 一 致 性 良好 ,说 明了 桨 叶 数 值 模拟 方法 
的 有 效 性 ,为 直升机 旋 婆 动 部 件 鸟 撞 分 析 提 供 帮 助 。 
Naik 和 Kumar.'s| 基于 瞬 态 显 式 非 线 性 有 限 元 方法 
模拟 直升机 主 浆 叶 根部 在 高 速 鸟 撞 下 的 损伤 行为 ， 
发 现 : 主 桨 叶 根 部 的 损伤 破坏 取决 于 鸟 体 大 小 、 叶 片 
尺寸 及 撞击 位 置 等 ,直升机 浆 叶 旋转 与 鸟 体 的 相对 
速度 也 是 影响 撞击 损伤 的 重要 因素 。 林 长 亮 等 
根据 哈密 顿 原理 对 奖 叶 单元 进行 离散 ,考虑 动能 、 应 
变 能 ,空气 动力 及 撞击 载 答 产生 的 虚 功 ,获得 广义 力 
形式 的 奖 叶 非 线性 动力 学 隐 式 微分 方程 为 
Qi(g) +Q7(g,9,9,t) +Q(9,g,t) +Q;(g,t) =0 
(6) 
式 中 :了 7 和 五 分 别 为 系统 动能 和 应 变 能 ;4 为 气动 
力 ;P 为 撞击 载荷 引起 的 广义 力 ,在 此 基础 上 根据 
ALE 耦合 法 模拟 计算 直升机 奖 叶 鸟 撞 动 态 响应 ,与 
试验 相 比 ,计算 的 桨 叶 尖 端 最 大 位 移 相 对 偏差 为 
5% ,最 大 应 变相 对 偏差 为 7% 。Rayavarapu' 基于 
瞬 态 显 式 非 线 性 方法 分 析 了 直升机 主 桨 叶 根 部 段 在 
高 速 鸟 撞 冲 击 载荷 下 的 动态 啊 应 ,结果 表明 该 桨 叶 
根部 段 具 有 抵抗 1.0 kg 鸟 体 撞击 的 能 力 。 可 以 看 
到 ,目前 对 于 直升机 旋 辟 的 鸟 撞 模 拟 尚 未 考虑 实际 
工作 状态 下 挥舞 、 摆 振 和 扭转 的 复合 运动 ;而 关于 旋 
辟 系 统 鸟 撞 后 动 特性 的 相关 研究 较 少 , 鸟 体 撞击 对 
旋 喜 浆 叶 、 浆 载 及 操纵 载荷 的 影响 尚 不 清楚 ,是 后 续 
直升机 旋翼 抗 鸟 撞 技 术 发 展 需要 攻克 的 重要 问题 。 
适 航 规 章 和 国家 军用 标准 中 要 求 直升机 旋翼 鸟 
撞 后 能 继续 安全 飞行 并 着 陆 , 目 前 关于 鸟 撞 后 安全 
性 分 析 方 法 的 研究 报道 较 少 ,主要 是 在 鸟 撞 模 拟 结 
果 的 基础 上 对 鸟 撞 后 剩余 强度 进行 了 评估 。 酉 


斌 653 和 陈 康 29 基于 鸟 撞 模 拟 分 析 结 果 , 计算 了 结 
构 的 剩余 强度 系数 n, 即 
i Cy 


式 中 :o, 为 结构 强度 极限 ;o 为 鸟 撞 后 返航 飞行 载 答 
作用 下 结构 的 最 大 应 力 ,评估 的 剩余 强度 系数 满足 
强度 规范 要 求 ,说明 结 构 鸟 撞 后 具有 足够 的 安全 裕 
度 。 然 而 剩余 强度 分 析 仅 能 说 明 直 升 机 旋 泪 遭受 鸟 
撞 后 能 够 满足 在 大 速度 平 飞 、 突 风 和 转 杜 等 大 载荷 
工 况 下 不 发 生变 形 和 破坏 ,不 能 说 明 结 构 具 备 鸟 撞 
后 继续 安全 返航 的 能 力 。 为 此 ,目前 采用 试验 测试 
的 方法 加 以 验证 ,制定 鸟 撞 后 飞行 载荷 谱 开 展 剩余 
寿命 试验 ,考核 旋翼 结构 鸟 撞 后 的 损伤 容 限 能 力 ” 。 
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第 5 其 
但 上 述 试验 考核 的 方法 测试 成 本 高 .周期 长 ,并 且 当 
旋翼 飞行 载荷 谱 更 新 时 ,测试 结果 不 再 有 效 , 具 有 一 
定 的 局 限 性 。 而 关于 直升机 旋翼 鸟 撞 后 损伤 容 
限 分 析 方 法 的 相关 研究 未 见报 道 ,需要 进一步 探索 。 


4 直升机 旋翼 抗 乌 撞 优 化 设计 及 乌 撞 
预防 策略 研究 


鸟 撞 研 究 的 主要 目的 在 于 提高 结构 的 抗 鸟 撞 能 
力 。 结 构 优化 设计 是 提高 抗 鸟 撞 能 力 的 有 效 途 径 ， 
通过 优化 设计 , 尽 可 能 地 耗 散 鸟 撞 动能 ,减少 乌 体 与 
结构 间 的 能 量 传递 ,同时 通过 结构 变形 更 好 地 吸收 
传递 的 能 量 ,以 达到 抵抗 鸟 撞 的 目的 中 。 结 构 优化 
谈 计 的 方法 已 在 固定 翼 飞 机 和 直升机 机 体 结构 的 抗 
鸟 挤 分 析 中 进行 了 应 用 , 任 费 宾 等 ”对 机 咽 前 缘 进 
行 驻 鸟 撞 优化 设计 ,发 现 鸟 撞 中 具有 前 墙 的 机 可 前 
缘 奢 构 的 变形 吸 能 效率 提高 ,结构 的 抗 鸟 撞 性 能 优 
了 缚 三 角 板 的 机 可 前 缘 ; 结 构 抗 鸟 撞 性 能 优化 的 同 
时 实现 减 重 30 % 。Hu 等 ”数值 模拟 了 直升机 驾驶 
舱 的 鸟 撞 过 程 ,发 现 鸟 撞 中 结构 顶部 区 域 刚 度 较 弱 ， 
基 吉 分 析 结果 ,在 驾驶 舱 顶 部 增加 了 1 mm 厚 的 薄 辟 
杠 梁 以 提高 局 部 刚度 ,结构 优化 后 驾驶 舱 在 鸟 撞 中 
的 玲 体 变形 明显 降低 , 抗 乌 撞 性 能 提高 。 针 对 直 逢 
机 获 避 的 抗 鸟 撞 优化 设计 , 温 海 涛 等 '” 在 直升机 桨 
川 前 缘 增 加 不 锈 钢 包 铁 以 更 好 地 抵抗 鸟 体 撞击 载 
荷 6 优 化 的 桨 叶 结构 减 小 了 鸟 撞 冲 击 对 桨 叶 的 损伤 。 
除 增加 桨 叶 前 缘 包 铁 以 抵抗 鸟 撞 外 , 还 可 以 对 碳 纤 
维 箱 玻璃 纤维 增强 复合 材料 的 铺 层 方 式 进 行 合 理 优 
化 ,以 提高 直升机 旋翼 的 抗 鸟 撞 能 力 。 

此 外 ,还 应 采取 预防 策略 以 尽 可 能 避免 直升机 
旋翼 发 生 鸟 撞 , 直 升 机 鸟 撞 事 故 的 预防 主要 在 于 机 
场 的 驱 鸟 。 研 究 表明 约 1/3 的 直升机 鸟 撞 出 现在 惧 
升 阶段 ,这 说 明 控 制 机 场 环境 中 鸟 群 的 危害 能 有 效 
地 降低 直升机 发 生 鸟 撞 的 风险 加 。 为 此 ,人 们 采取 
了 多 种 策略 驱逐 机 场 附近 的 鸟 群 ,人 工控 制 机 场 自 
然 环境 是 机 场 驱 鸟 的 常用 策略 ,包括 断绝 鸟 类 食物 
和 水 源 ,以 及 控制 草坪 的 高 度 等 ,以 有 效 减少 鸟 类 数 
量 ; 也 可 以 采取 侗 吓 驱 鸟 的 策略 ,包括 声 光 、 播 音 和 
猛禽 侗 呈 ,以 及 在 机 身 喷涂 驱 鸟 的 图 案 等 "H。 另 
一 方面 ,通过 研究 鸟 群 的 迁徙 时 间 和 路 径 , 设 计 航 线 
避免 与 鸟 群 发 生 冲突 ,也 可 有 效 减少 直升机 旋翼 鸟 
撞 的 发 生 0 1 。 
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5 总 结 与 展望 


本 研究 从 试验 测试 、 模 型 表征 和 数值 模拟 等 方 
面 对 直 升 机 旋 恤 乌拉 研究 进行 综述 ,并 总 结 了 目前 
抗 鸟 撞 优 化 及 马 撞 预 防 策略 ,上 述 研究 成 果 为 直 升 
机 旋 缀 的 鸟 撞 试验 、 鸟 撞 后 安全 性 评估 以 及 结构 优 
化 等 英 定 基础 。 然 而 ,与 固定 四 飞 机 相 比 ,直升机 旋 
波 的 鸟 撞 研究 起 步 较 晚 ,是 更 为 复杂 ,目前 关于 旋 轰 
马 撞 的 试验 设计 、 乌 撞 后 载荷 以 及 损伤 容 限 的 分 析 
方法 尚 不 成 熟 ,后续 可 进一步 从 以 下 4 个 方面 展开 


研究 。 


5.1 直升机 旋 桂 鸟 撞 试 验方 法 完善 及 试验 体系 的 
建立 


目前 常 把 桨 叶 乌 撞 位 置 离心 力作 为 集中 载 傈 施 
加 于 桨 叶 尖 端 进行 鸟 撞 试验 ,然而 桨 叶 实 际 工作 状 
态 下 存在 挥舞 、 摆 振 和 扭转 的 复合 运动 ,边界 条 件 复 
杂 , 如 何在 鸟 撞 试 验 中 施加 周期 性 转动 下 的 升力 、 挥 
舞 、 摆 振 和 扭转 弯 矩 ,有 待 进一步 完善 ; 旋 辟 部件 包 
撞 试 验 中 鸟 体 撞 击 位置 的 选取 、 撞 击 的 角度 也 需 更 
为 深入 的 研究 。 除 直升机 旋 中 全 尺寸 级 鸟 撞 试验 
外 , 需 结合 具体 的 旋 波 材料 及 尺寸 ,设计 一 定 的 材料 
级 和 典型 结构 级 鸟 撞 试验 ,建立 针对 国内 直升机 旋 
以 的 鸟 撞 试验 体系 。 


5.2 直升机 旋 尾 鸟 撞 试验 和 分 析 中 鸟 体 的 标准 化 


使 用 人 工 鸟 体 蔡 代 真实 鸟 体 已 成 为 鸟 撞 试 验 的 
发 展 趋势 ,然而 ,目前 直升机 旋 避 乌 撞 试 验 中 的 人 工 
乌 体 尚 无 统一 标准 , 鸟 撞 分 析 中 的 鸟 体 模型 表征 方法 
也 没有 明确 规定 ,因此 ,开展 鸟 撞 试验 和 分 析 中 鸟 体 的 
标准 化 研究 ,是 直升机 旋 受 抗 马 撞 技 术 发 展 的 需要 。 


5.3 直升机 旋翼 乌 撞 后 动 特性 及 载荷 分 析 方法 


乌 体 撞击 直升机 旋 避 会 对 旋翼 系统 的 动 特性 和 
载荷 造成 影响 ,然而 目前 相关 的 人 研究 内 容 较 少 ,后 续 
需要 开展 鸟 体 撞击 后 旋 避 系 统 的 共振 特性 和 气 弹 稳 
定性 分 析 , 对 比 乌 撞 前 后 旋 避 挥 舞 、 摆 振 和 扭转 的 模 
态 变 化 ,评估 鸟 体 撞击 对 直升机 旋 避 奖 叶 、 浆 载 及 操 
纵 载 荷 的 影响 ,并 设计 试验 进行 验证 ,以 保障 直升机 
鸟 撞 后 的 飞行 安全 。 


5.4 ”直升机 旋翼 鸟 撞 后 损伤 容 限 分 析 方 法 
为 满足 适 航 规章 和 国家 军用 标准 中 直升机 旋 波 


投稿 网 站 :http://ejam. xjtu. edu. cen” 微 信 公众 号 :应 用 力学 学 报 


824 应 用 力学 学 报 ChinaXiv 合 作 期 刊 第 39 郑 


鸟 撞 后 安全 飞行 并 着 陆 的 要 求 ,目前 常 采 用 试验 测 
试 的 方法 进行 验证 ,而 对 于 直升机 旋 驾 鸟 撞 后 损伤 
容 限 的 分 析 相 对 欠缺。 为 进一步 节约 研制 成 本 、 优 
化 研制 周期 ,需要 发 展 有 效 的 直升机 旋 泪 鸟 撞 后 损 
伤 容 限 分 析 方 法 ,为 岛 撞 符合 性 说 明 提供 技术 支持 。 

相信 通过 理论 与 实践 相 结合 的 方法 ,对 于 直 升 
机 旋 波 乌 撞 的 认识 和 理解 将 越 来 越 深刻 ,从 而 有 效 
减少 直升机 服役 中 鸟 撞 事 故 的 发 生 , 降低 鸟 撞 引 起 
的 人 员 伤 亡 及 经 济 损失 。 
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